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空间飞行器交会策略建模与仿真
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（１．北京交通大学 机械与电子控制工程学院，北京　１０００４４；

２．北京宇航系统工程研究所，北京　１０００７６；

３．北京航天自动控制研究所，北京　１００８５４）

摘要：空间飞行器由于其所处环境的特殊性，在不同跟随模式下，如何与不同距离目标实现交会，很难在真实环境进行全面

的试验和评估；通过对影响空间飞行器交会的各种系统误差和随机误差进行分析，利用变轨算法以及优化算法构建飞行器从初始

位置到交会位置的轨道模型，进而得到空间飞行器交会准确度计算模型，利用该模型进行空间飞行器交会仿真，得到一系列仿真

数据，对空间飞行器的研究具有参考意义。
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０　引言

空间飞行器一直是军事应用和科学探索重要的载体和

平台，对空间飞行器与其它飞行器交会策略的研究具有重

要意义。传统地面飞行器的研究需要根据飞行器具体的形

状特点以及所处环境的不同分析其具体的受力情况，因此

一般不能得到地面飞行器通用的交会仿真策略。空间飞行

器根据天体力学的空间规律运行，在研究空间飞行器交会

过程时可以借助空间技术，这是与普通飞行器研究不同的

一点。由于空间中绝大部分飞行器的运动都可看作相对于

地球的二体运动，受力情况基本一致，因此结合空间飞行

器所处空间环境的特殊性，针对它们的一些共性，给出了

利用变轨算法和优化算法构建空间飞行器交会轨道模型的

方法，在综合考虑误差因素的情况下，得到了空间飞行器

交会准确度的计算模型。

１　飞行器转移轨道模型构建

空间飞行器与目标的交会过程从另一方面可看作飞行

器由原来轨道向目标位置转移的轨道转移过程，可利用轨

道转移技术构建其交会轨道模型。飞行器的交会轨道是其

从初始轨道向目标轨道的过渡轨道，飞行器在发动机推力

的作用下实现速度的变化，进而完成轨道的转换。对飞行

器交会轨道的构建可利用霍曼转移或Ｌａｍｂｅｒｔ转移，其中

霍曼转移一般适用于共面或非共面圆轨道转移情况，为了

空间飞行器交会策略的普遍适用性采用了既可应用于圆轨

道转移也可适用于椭圆轨道转移的Ｌａｍｂｅｒｔ转移
［１］。

１１　犔犪犿犫犲狉狋变轨算法

研究Ｌａｍｂｅｒｔ转移的几个关键点是飞行器的初始位置

和发射速度矢量、交会点位置和速度矢量以及转移时间，

即固定转移时间约束下对飞行器在转移轨道上初始位置和

速度以及终点位置和速度的研究［２］。Ｌａｍｂｅｒｔ问题的具体描

述为：给定空间飞行器初始位置犘１ 和初始速度狏→ １，目标位

置犘２和速度狏
→
２，则相对于地球引力中心的位置矢量分别为

→狉１和→狉２，假设转移时间为狋犳，则可以求得曲线转移轨道，使

得飞行器经过加速后可以沿着转移轨道从初始位置转移到

目标位置。

基于Ｌａｍｂｅｒｔ理论的飞行器转移过程如图１所示。飞
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行器在初始位置获得一定的速度后就可以沿着转移轨道转

移到理论上的目标点位置。

图１　Ｌａｍｂｅｒｔ变轨示意图

Ｌａｍｂｅｒｔ问题也叫做Ｇａｕｓｓ问题
［３］，求解Ｌａｍｂｅｒｔ问题

需要结合拉格朗日时间转移方程［４］，而此方程是一个超越

方程，很难求得解析解。因此现在一般求解的思路是寻找

该方程的数值解，通过引入一些相对独立的迭代变量，结

合时间转移方程建立控制方程组，在不断的循环迭代中求

得满足精度的数值解。Ｌａｍｂｅｒｔ求解方法很多，具体可参考

文献 ［５ １０］。利用普适量法对Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解如下。

飞行器初始位置与速度矢量为→狉１和→狏１，目标飞行器初始

位置与速度矢量为→狉２和→狏２，转移时间为狋犳，
→狏１１为→狉１处飞行器

转移轨道的初速度，即为实现与目标在→狉２ 处交会飞行器应

具有的速度，→狏２１为飞行器沿转移轨道到达→狉２ 时的速度。→狏１１

和→狏２１可以由如下超越方程组求得：

狉→ ２＝犳狉→ １＋犵狏→ １１ （１）

狏→ ２１＝珚犳狉→ １＋珚犵狏→ １１ （２）

　　犳、犵为拉格朗日系数，珚犳、珚犵为该系数对于时间的导数，

其中：

犳＝１－
狉２２

狆
（１－ｃｏｓΔθ） （３）

犵＝
狉１狉２ｓｉｎΔθ

μ槡狆
（４）

珚犳＝ μ槡狆（
１－ｃｏｓΔθ
ｓｉｎΔθ

）

（１－ｃｏｓΔθ
狆

－
１

狉２
－
１

狉１
） （５）

珚犵＝１－
狉１

狆
（１－ｃｏｓΔθ） （６）

Δθ＝ａｒｃｃｏｓ
狉→ １狉→ ２
狉１狉２

（７）

式中，μ为引力常数，Δθ表示
→狉１和→狉２两处的真近点角差值，狆

为计算过程中的中间变量。

通过引入普适变量狕对式 （３）～ （６）进行重新表示，

推导后得到狕与Ｌａｍｂｅｒｔ变轨转移时间狋犳 之间的关系：

狋犳槡μ＝χ
３犛（狕）＋犃 狔（狕槡 ） （８）

式中，χ、犛（狕）、狔（狕）均为狕的函数，关于狕及以上参数的具

体定义可参考文献 ［１１］。

χ、狔（狕）以及式 （８）构成了一个一元超越方程，可采用

二分法迭代求出狕的值。求出狕的值后结合式 （３）～ （７）

以及式 （１）和式 （２）即可求得→狏１１和→狏２１。

在空间中，由于飞行器质量相对于地球质量可以忽略

不计，则空间飞行器相对于地球运动的轨道动力学方程

如下：

ｄ
２→狉
ｄ狋２

＝－μ

→狉
狉３

（９）

　　已知飞行器在转移轨道起始点的位置矢量→狉１ 和速度矢

量→狏１１，或目标点的位置矢量→狉２ 和速度矢量→狏２１，结合式 （９）

理论上可以求得任意时刻飞行器在转移轨道上的位置和速

度矢量，进而可以确定飞行器从起始点到目标位置的转移

轨道。

由以上转移轨道的求解过程可知，要利用Ｌａｍｂｅｒｔ变

轨算法求得转移轨道，需要给定转移时间作为已知条件，

并且目标位置不会随时间变化，这是传统Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算

法的局限性，只能解决飞行器在两个定点之间的轨道转移

问题。在飞行器与目标交会的实际条件下，从发射飞行器

到与目标交会的转移时间一般不能提前获得，目标的位置

也处于不断变化中，这是飞行器在两个动点之间的转移问

题。为解决这一问题，在Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法的基础上引入

了粒子群优化算法和交会时间优化算法来进行飞行器转移

轨道的构建。

１２　粒子群优化算法获取转移时间

理论上飞行器的初始发射速度是可以控制的，给定飞

行器的初始发射速度→狏１１，在飞行器初始位置矢量→狉１ 和目标

位置矢量→狉２ 已知的情况下，可以利用粒子群优化算法和

Ｌａｍｂｅｒｔ算法计算飞行器从初始位置到目标初始位置的转移

时间。

粒子群算法是一种智能算法，一般用于解决最优化的

搜索问题。粒子群算法的基本原理是通过个体之间的信息

共享快速找到能够满足收敛条件的最优解。该算法的具体

操作是给空间中所有的粒子随机分配满足条件的初始位置

和初始速度。粒子的位置就对应了问题的一个解，将粒子

位置值带入目标函数就可得到一个对应的函数值，这就是

粒子的适应度。迭代过程中，根据每个粒子的速度值和空

间中已知的最优位置和粒子已知的最优位置更新粒子下一

次的位置，在不断的迭代过程中，通过个体和种群之间的

信息共享，能够很快找到满足条件的粒子值。其算法流程

图如图２所示。

利用粒子群算法求解转移时间的函数如下：

犳＝ 狏→ １１－犔（狉→ １，狉→ ２，狓） （１０）

　　将飞行器的转移时间作为随机粒子狓，每次迭代将其作

为已知的转移时间，在飞行器初始位置→狉１ 以及目标初始位

置→狉２已知的条件下，通过Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法犔，计算在此交

会时间下达到目标位置飞行器所需要的速度→狏１２，求出该速

度与给定发射速度→狏１１的差向量，将该向量的长度值犳作为
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图２　粒子群算法流程图

迭代更新过程中的适应度值，犳值越小，狓就越接近→狏１１ 对应

的转移时间。在不断的迭代过程中得到满足一定精度的适

应度值对应的交会时间狓，该交会时间即为对应飞行器初始

发射速度下→狏１１的交会时间狋犳。

在给定目标初始位置的情况下，利用粒子群算法以及

Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法得到了飞行器的初始转移轨道以及相应的

转移时间狋犳，如图３所示。然而在交会过程中，目标会沿着

运行轨道不断移动，位置在不断发生变化，飞行器的实际

转移轨道会随着目标位置的变化而变化，转移时间也随之

改变。

为了构建飞行器的实际转移轨道模型，必须求得实际

转移时间狋′犳，得到转移时间狋′犳 后更新目标位置，再次利用

Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法即可得到飞行器的实际发射速度。

图３　飞行器实际轨道示意图

１３　转移时间优化

在已知初始转移时间狋犳，目标初始位置以及速度矢量的

情况下，采用如下方法来求得实际转移时间狋′犳。

该优化方法的基本思路是：利用已知的定点到定点的

转移时间给出一个初始的基可行解，也就是新的转移时间，

然后根据提前设定的最优性判定方法对这个新的转移时间

进行判定，若该初始可行解是符合条件的最优解，则输出

这个可行解，停止计算；若不满足最优性条件，则由当前

的转移时间根据计算结果生成一个更接近最优解的新的转

移时间，再次利用最优性判定方法进行判定，在不断更新

可行解的过程中，一步步接近符合条件的转移时间值。利

用该算法计算实际转移时间的流程如图４所示。

图４　转移时间优化算法流程图

这里最优性判定方法为理论的交会点位置与目标实际

位置之间的位置误差值，由于迭代过程中位置误差值不断

减小，直到满足一定精度，因此所得转移时间为实际的转

移时间狋′犳 。

首先利用初始转移时间狋犳０给定一个基可行解：

狓１＝狋犳０＋α犈 （１１）

狓２＝狋犳０ （１２）

　　其中：α为初始转移时间的一半，犈为取值系数，可根据

计算结果调整，初次取值时为１。

利用狓１和狓２分别作为转移时间值，结合目标位置与速

度计算转移时间后的目标位置狉→ ２１；结合飞行器转移初始速

度及位置矢量，利用式 （９）中的轨道动力方程计算经过转

移时间后飞行器的位置狉→ ２２，计算二者的位置误差值：

犿＝ 狉→ ２２－狉→ ２１ （１３）

　　利用狓１ 和狓２ 计算得到的位置误差值分别为犿１ 和犿２。

根据二者的大小进行最优解判断，当位置误差值未达到一

定精度时，则由当前的转移时间产生一组新的转移时间，

继续利用最优性理论进行判断，不断迭代，直到位置误差

值不断减小，达到指定精度，该精度下的转移时间即为实

际转移时间狋′犳。

得到实际转移时间，根据目标初始速度以及位置矢量

就可以得到实际交会过程中飞行器与目标交会时的位置，

再结合飞行器初始位置，利用Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法就可以得

到飞行器的实际发射速度。空间中可将飞行器与地球的相

对运动看作二体运动，利用轨道动力学方程进行积分运算，
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就可以得到飞行器的转移轨道模型。

２　交会准确度计算模型构建

上节得到的飞行器转移轨道模型是理想条件下的理想

模型，在不考虑误差因素影响的情况下，飞行器严格按照

预定的轨道与目标实现交会。在实际的发射过程中，由于

各种误差因素的影响，飞行器会偏离理论的飞行轨道，当

偏差过大时，飞行器可能与目标实现交会，也可能不会与

目标交会。在理想轨道模型中引入误差因素，并对飞行器

偏离目标点次数进行统计，就可得到交会准确度计算模型。

２１　误差分析

考虑空间飞行器交会策略的普遍适用性，这里主要对

以下普遍存在的误差进行分析，主要包括：系统存在的时

间误差、计算过程中由精度引起的速度精度误差、飞行器

理论发射角度与实际发射角度不一致导致的指向误差、角

度测量过程中存在的角度测量误差、目标理论位置和实际

位置不一致导致的目标位置误差以及各被测量随时间变化

所产生的附加值即模型动态误差等。这些误差在各飞行器

交会过程中普遍存在，考虑这些误差的影响可以建立更加

准确的空间飞行器交会策略。

确定了引入模型的误差，每次仿真过程中需要给定误

差值。根据误差类型的不同，误差可按照系统误差和随机

误差两种方式取值。系统误差每次仿真过程为固定值，可

根据实际情况取值。随机误差在仿真过程为随机值，可给

定误差范围，每次仿真过程以符合该类型误差分布方式的

形式取值。一般来说，随机误差的分布方式分为正态分布

和均匀分布两种。

得到误差值后，就可以利用误差转换将误差引入飞行

器转移轨道的具体计算过程中。在进行误差转换时需要根

据对飞行器转移轨道模型构建影响方式的不同将误差转换

为对应的变化量，所以根据影响方式的类型可将误差分为

以下几组：

１）第一组误差：主要影响飞行器的转移时间，比如发

射时间误差犈狋；

２）第二组误差：主要影响飞行器的发射速度，比如初

速精度误差犈狏、指向误差犈犪犾狋、角度测量误差犈犪犵犾。

３）第三组误差：主要影响目标位置坐标的获取，比如

目标位置误差犈狋犪狉、模型动态误差犈狔犺犮 等。

２２　误差转换

为将误差因素引入转移轨道模型需要进行误差转换。

其中第一组和第三组误差直接影响模型中的时间和目标位

置，可将误差值直接引入模型中。以目标位置误差为例：

狉′→ ２＝狉
→
２＋犈

→
狋犪狉 （１４）

　　其中：狉′→ ２为误差影响下的目标位置矢量，狉→ ２为目标初始

位置矢量。

第二组误差直接或间接影响飞行器的发射速度。其中

初速精度误差直接影响飞行器的发射速度，对发射速度的

影响如下：

狏′→ １１＝狏
→
１１＋狏
→
犿犈狏 （１５）

　　其中：狏′→ １１为误差影响后的发射速度矢量，狏→ １１ 为理论发

射速度矢量，狏→ 犿 为飞行器相对于初始速度狏→ １的速度增量。

指向误差和角度测量误差以角度为量纲，间接影响飞

行器的发射速度，需要根据实际情况进行误差转换，以指

向误差为例，该误差向飞行器发射速度的转换公式如下：

狏→ 犿 ＝狀ｓｉｎ犈犱犻狉（犲→ 狓ｃｏｓθ＋犲→ 狔ｓｉｎθ）＋

狀犲→ 狕（ｃｏｓ犈犱犻狉－１） （１６）

→狏′＝→狏＋狏→ 犿 （１７）

　　其中：狀为狏→ 犿 的长度，犲→ 狕为狏→ 犿 的单位向量，犲→ 狓为犲→ 狕和ｘ

轴方向单位向量的叉乘，犲→ 狔 为犲
→
狕和犲
→
狓 的叉乘。

得到误差转换后的时间、发射速度、目标位置等变量

后，引入第１节介绍的理想轨道模型就可以得到飞行器与

目标交会的实际轨道模型。

２３　交会准确度计算

建立起飞行器的理论转移轨道模型并在模型中引入误

差因素后，飞行器的实际转移轨道模型就会因每次仿真误

差取值的变化而变化。

假设每次交会仿真考虑误差因素的情况下，依据飞行

器实际轨道模型计算出飞行器经过交会时间到达的位置坐

标为 （狉狊狓，狉狊狔，狉狊狕），目标的实际位置坐标为（狉狓，狉狔，狉狕），二者之

间的差向量为（犱狉狓，犱狉狔，犱狉狕），则可以得到：

犱狉狓 ＝狉狊狓－狉狓 （１８）

犱狉狔 ＝狉狊狔－狉狔 （１９）

犱狉狕 ＝狉狊狕－狉狕 （２０）

　　假设目标为球体，半径为犚，飞行器与目标具有相同半

径，通过计算差向量的长度犾并与目标半径犚 和飞行器半径

之和进行比较：当犾＞２犚时，飞行器未与目标交会；反之，

则可认为目标与飞行器实现了交会。

假设经过犕 次交会仿真，犖 次与目标交会，则可以得

到交会准确度：

犘＝
犖
犕
１００％ （２１）

３　模型仿真

假定目标是半径为０．２５ｍ的球体，飞行器初速为１２００

ｍ／ｓ，进行１０００次仿真。误差参数如表１所示。

表１　仿真误差参数

误差项 误差取值／误差范围 误差类型 分布方式

犈狋／ｍｓ ０．２ 系统误差

犈犪犾狋／″ ３ 随机误差 正态分布

犈狏 ０．００５ 随机误差 正态分布

犈狔犺犮／″ ２ 系统误差

犈犪犵犾／″ ０．１ 随机误差 正态分布

犈狋犪狉／″ ０．１ 系统误差
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表２　给定飞行器及目标参数

狓（ｍ） 狔（ｍ） 狕（ｍ） 狏狓 （ｍ／ｓ） 狏狔 （ｍ／ｓ） 狏狕 （ｍ／ｓ）

飞行器 －７２１０６９．３７２ ７０３３６７．５８３ ６８９３０８９．２０１ ７２１１．５３８ ２２０２．２７４ ６８３．６０８

目标 －７２２７５９．０９８ ７０５５０１．５０３ ６９１２９０３．００５ ７２２２．４２３ ２１６５．２０９ ３８０．２０３

表３　仿真结果

狓／ｍ 狔／ｍ 狕／ｍ 犾／ｍ 时间／ｓ 是否交会

第１次仿真
目标位置 －６２６８６０．１９４ ７３４１５６．１４０ ６９１７２３６．７４７

交会位置 －６２６８５９．９１４ ７３４１５６．１８７ ６９１７２３６．７６６
０．２８４ １３．２６７ 是

第１００次仿真
目标位置 －６２６６５１．５３２ ７３４２１８．２６４ ６９１７２４４．２７８

交会位置 －６２６６５１．５３６ ７３４２１８．１４８ ６９１７２４４．２９０
０．１１７ １３．２９６ 是

第５００次仿真
目标位置 －６２６４７６．３０４ ７３４２７０．４４７ ６９１７２５１．０４４

交会位置 －６２６４７５．６０９ ７３４２７０．８３３ ６９１７２５１．０６２
０．７９５ １３．３２１ 否

第１０００次仿真
目标位置 －６２６５９４．７３７ ７３４２３５．１３７ ６９１７２４６．０７０

交会位置 －６２６５９４．７１１ ７３４２３４．６２１ ６９１７２４６．１２８
０．５１９ １３．３０５ 否

　　表１中系统误差为固定值，每次仿真都按误差取值项

给定误差值，随机误差为随机值，每次仿真按误差分布方

式在０到误差范围项之间的范围内取值，因此每次仿真误

差值都不相同。

前面两节设计得到了空间飞行器的交会策略，为了验

证交会策略的正确性，需要进行仿真计算交会的准确度。

假定飞行器和目标具有相同的半径，可通过式 （１８）～

（２１）计算假定条件下的交会准确度。飞行器在空间中的轨

道可以由轨道六根数 （半长轴、偏心率、轨道倾角、近地

点幅角、升交点赤经以及平近点角）确定，也可指定轨道

上某一点的位置速度矢量，二者可以互相转化。这里以地

心惯性坐标系为基础，首先给定了飞行器及目标初始位置

及速度矢量，参数如表２所示，此时飞行器与目标之间的

相对距离为２０ｋｍ，相对速度为３００ｍ／ｓ。

利用以上设定参数进行１０００交会仿真，得到飞行器与

目标的交会准确度为３２．５％，选取某些仿真结果列于表３。

将表２给定的参数转换为轨道六根数，确定飞行器和

目标轨道，让飞行器和目标在各自轨道上运行，运行到指

定距离后进行１０００次仿真，得到在此距离下飞行器与目标

的交会准确度，结果如表４所示。由表可知，随着距离增

加，交会准确度不断下降。

表４　不同距离下飞行器与目标交会准确度

距离／ｋｍ １ ２ ３ ４ ５

准确度／％ ９７．７ ９５．６ ９２．９ ８６．８ ７７．０

距离／ｋｍ ６ ７ ８ ９ １０

准确度／％ ７４．２ ６５．５ ６２．３ ５９．４ ５１．８

４　结束语

空间飞行器交会策略的构建做到了对大多数空间飞行

器的适用性，可为多数空间飞行器的交会过程提供参考。

利用Ｌａｍｂｅｒｔ变轨算法为飞行器转移轨道模型的构建建立

了基础，粒子群优化和交会时间优化算法解决了目标位置

不断变化下交会时间的求解问题，在综合考虑误差因素后

得到了飞行器与目标交会的准确度。通过仿真，该模型能

够快速、高效、准确地得到准确度结果。
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